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第 1 章 緒論 
 
1-1 研究背景 
 近年，人が搭乗せず遠隔操作や自律飛行が可能な航空機である，無人航空機 
(Unmanned Aerial Vehicle : UAV) の普及が進んでいる．UAV は人命侵害の危険性
が少なく，有人機と比して安価に製造できることから，軍事・民間用いずれも
実用化され多岐に渡る運用がなされている．中でもドローンと呼称される，比
較的小型かつ回転翼を複数装備した UAV の導入が非常に顕著である．これらは
本体価格のみならずランニングコストを含め安価であり，運用の柔軟性に富ん
でいる上に管理が容易である．このことから現在では流通やインフラ整備等，
社会業務の一端を担うまで発展しており，各業界にイノベーションをもたらし
ている[1]．近年では UAV に搭載するオートパイロットの高性能化も進んでおり
[2,3]，飛行技術の発達が著しい．そのため UAV の経済効果は，将来的に大きく
向上することが予期されている(Fig.1.1 参照) [4]． 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.1.1 Total Spending and Economic Impact in the U.S. from 2015-2025 by UAVs [4] 
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 そして UAV の中で近年特に注目が寄せられているのが，マイクロエアービー
クル (Micro Air Vehicle : MAV) と呼称される，既存の UAV より小型な無人航空
機である．MAV は極小空間における活動や，大量運用による使い捨てを前提と
した活動など，既存の UAV には困難な運用が実現可能である．このため MAV
の用途には，災害現場や生物の立入りが困難である極限環境下における情報収
集活動が想定されている．この様な有事の際に対処策の幅を拡張させ，対応戦
略に柔軟性を付与することが可能である点で，MAV は有用かつ貴重な存在であ
るといえる．しかしながら MAV の実用化には技術的課題が多いのが現状である．
これは最大の特徴である「小型」に由来するものが多く，代表的なのはペイロ
ード不足による飛行性能の低下である．ペイロードとは航空分野内において飛
行時の可搬容量を意味する用語であり，その大きさはエンジン出力と翼の揚抗
比で決定される．非常に小型な MAV に搭載可能である推進機関は非力であり，
既存の航空機と比較するとそのペイロードは微々たるものである．一方で要求
される用途を鑑みると，MAVは高い航続能力及び機動力，優れた情報処理能力，
長時間稼働の 4 つを同時に達成する必要がある．いずれの能力も実現には相応
の設備が必要であることから，ペイロードの貧弱な MAV で要求性能を達成する
には，機体及び積載物の軽量化によるペイロードの節約が必須といえる[5]．し
かし軽量化には電源の観点から限界がある．小型の電子機器等には，薄型化可
能でエネルギー密度が高く蓄電効率のよいリチウムポリマー電池 (Li-Po 
battery) が多用される．MAV 及び搭載機器の電源を Li-Po とし 5 分以上の飛行を
行うと仮定すると，全機体重量の 25~50%を電源が占めるという試算結果があり
[6]，ペイロードの占有率は大きいといえる．現状では電源の効率は頭打ち状態
であり，より軽量で高密度かつ安価な電源の開発は勧められているものの，今
の所実用化に至っていない[7]．そのため電源軽量化には限界があるといえ，引
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いては機体の軽量化にも限度があるという結論に達する．そのため MAV の実現
には軽量化だけではなく，同時に省電力化の工夫が必要である．MAV に省電力
化を施すことは，重量中を電源が占める割合を削減することに繋がり MAV のペ
イロード節約に大きく貢献するといえる． 
 しかしながらこの様な技術的課題を前に，人類の持つ飛行技術では対応に限
界がある．そこで近年盛んに行われているのが MAV と同程度のサイズを持つ，
鳥類・昆虫類などの様な飛行生物の飛行能力・技術を解明し，応用することで
MAV の性能向上を図る研究である． 
なお MAV の定義は多岐に渡り曖昧である．そこで本論文では，アメリカ国防
高等研究計画局 (DARPA) が提唱している MAV の定義に則り，最大長 150 mm 
以下の無人航空機を MAV として取り扱うこととする． 
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1-2 飛行生物に関する先行研究 
 飛行を行う生物の中でも，鳥類・昆虫類は自由飛行を行うことができ機動性，
航続距離，エネルギー効率などで人類の飛行技術を凌駕する性能を保有してい
る．昆虫類の中でもカやハエ等の羽虫は極軽量である上に，立体的に自在な飛
行軌道を描くことで知られている．この様な自由度の高い飛行軌道は既存の航
空機では再現が不可能であり，昆虫類の飛行における最たる特長である．現在
はこの様な飛行を実現するメカニズムはある程度解明されている．Mao Sun らに
よる研究では，昆虫類の羽ばたき飛行メカニズムを流体解析により明らかにし
た．これによると前縁渦と呼ばれる，羽根前縁部での流れの剥離と後部での再
付着により発生する渦が，昆虫類の飛行において重要な役割を果たしていると
報告されている(Fig.1.2 参照) [8]．前縁渦の形成には，羽ばたきの軌道と羽根の
柔軟性が重要な役割を果たすとされている[8,9]．この結果を踏まえ，羽ばたきを
忠実に再現した昆虫型 MAV の開発が各所で進められている[10,11]．しかし昆虫
は飛行時に常に羽ばたく必要があり，エネルギー消費が大きいことから，昆虫
型 MAV は航続力に潜在的な欠点を抱えている．また羽ばたき機構は複雑化しや
すく重量増加が懸念され，ペイロードの低下も無視できない問題である．これ
らの点が枷となり，性能の良い昆虫型 MAV の完成には至っていない． 
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Fig.1.2 The aerodynamics of insect flight [12] 
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一方鳥類は，昆虫類と比較すると飛行軌道の自由度は劣るものの，航続性能
や飛行速度，ペイロードは圧倒的である．タカやワシといった鳥類で猛禽類に
分類される種は，肉食故に獲物を捕獲する必要があることから大容量のペイロ
ードを保有しており，サルやキツネを捕食する事が可能である．そして獲物を
長時間探索するため，高い航続能力を持っている[13]．またツバメは，鳥類の中
でも驚異的な飛行能力を保有することで知られている．ツバメは巡航時では約
40 km/h，最大では約 200 km/h で飛行することができ，水平飛行速度は鳥類最速
である．また機動性も優秀であり，俊敏な上昇・下降動作や旋回を行い，低速
時でもこれらが鈍ることはない．更にツバメは繁殖地で越冬を行わず，南下し
て冬季を過ごすいわゆる「渡り」を行う鳥である．このため例年実に約 3000 km
飛行するなど，長距離飛行能力も保有している[14]．そして最近 Anders 
Hedenströmらの研究によりツバメの近縁種であるアマツバメには約 10ヶ月間飛
行を連続して継続する能力があることが明らかになり，驚異的な滞空性能及び
優れたエネルギー効率を保有することが明らかとなった[15]．これら鳥類の高い
航続力には，羽ばたきと滑翔(Fig.1.3-4) [16]を併用する飛行方法が重大な役割を
果たしている．鳥類は羽ばたきにより，揚力と推進力を同時に得て飛行する．
そのため羽ばたきは主に離陸時や急加速といった，エネルギーを要する際に用
いられる[17]．一方で滑翔は自然的に発生する気流・対流を利用して行う滑空の
ことであり，エネルギーを高度や速度を稼ぐことができる．鳥類の翼は昆虫類
の羽根とは異なり，翼型状の断面を持つことからこの滑翔を効率よく利用する
ことができ，高い航続力を得るに至っている[14,18]．前述したアマツバメの驚異
的な航続力にも，この滑翔が大いに関与していることが示唆されている． 
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Fig. 1.3 Bird's tehrmal soaring [16] 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.1.4 Equilibrium gliding of swifts [16] 
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既存の鳥類型 MAV 研究では，羽ばたきを再現することに重点が置かれている．
羽ばたきを完全に再現することができた場合，翼と推進部を一体化することが
できるため，大幅な軽量化が可能である．また羽ばたき構造の再現は，飛行時
における自由度の高い翼の可変動作を可能とし，状況に合わせて変化させるこ
とで高効率な抵抗低減を実現できることから，航続力の向上を期待することが
できる[19]．しかしながら鳥類の羽ばたきは動作の再現難度が高く，既存の技術
では機構の大型化・複雑化を招きやすい．そのため羽ばたきにのみ留意しては，
十全な性能を持つ MAV を実現することは難しいといえる．MAV に求められる
性能を鑑みると，羽ばたきの無理な実現より滑翔を効果的に使用する方が，軽
量化や省電力化へ大きく貢献でき，有用であるといえる． 
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1-3 滑翔 のメカニズム 
滑翔(ソアリング)は鳥類だけの飛行技法ではない．この飛行技法は，競技用グ
ライダーやパラグライダー，ラジコン飛行機で積極的に使用され，航続力の延
長に貢献している．滑翔は主に以下に示す 3 通りに分類される． 
 
  1) サーマルソアリング 
   熱上昇気流を使用して滑翔する方法．多くの鳥類が用いる滑翔法であり，
グライダーでも多用される．サーマルは円柱状に上昇することが多く，風
速に応じて到達高度が変化する (Fig1.5-6 参照) [20]．そのためサーマルを
利用して滑翔する場合は，サーマル上空を長時間旋回し徐々に高度を上げ，
限界点に達した後，離脱し次のサーマルまで滑翔し渡る方法が主流である．
サーマルの検知と利用は比較的難しく，センサー精度と気流への応答速度
により利用できるサーマルの規模が決定され，滑翔の効率が定まる[21]． 
 
  2) ダイナミックソアリング 
   平面風を使用する方法．海洋や平野など，構造物や入組んだ地形が存在
しない場所で使用される．アホウドリはこの滑翔を積極的に使用し海洋を
飛行する (Fig.1.7 参照) [22]．また前述したアマツバメの驚異的な航続力に，
関与している可能性が高い． 
   この滑翔法は対流を利用し揚力を稼ぎつつ，位置エネルギーと運動エネ
ルギーの変換を相互に行う．そのため低高度と高高度を往来して蛇行しな
がら飛行することになる．平面風のみを使用するため，サーマルが発生し
にくい場所で有用な滑翔方法である．また速度を増加しやすいという利点
が存在する． 
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 3) エッジソアリング 
  地形により流れる方向が変化した風を利用する方法．山の稜線や海岸沿い，
建築物等の構造物の境界でよく発生する気流を使用し滑空する．グライダー
では初歩的中な滑翔方法であり，比較的容易に利用することが可能である． 
 
滑翔には気流が不可欠であるが気流は不可視であるため，発生位置の予測が
難しい．唯一エッジソアリングに関しては，地形情報から気流の推測が容易に
可能である．しかし海上や平野といった，平坦な地形では実行することが困難
であり，冗長性に劣る．一方ダイナミックソアリングに関しては，平坦な地形
に向いている．しかし凹凸が有る場所では滑翔効率に劣る．サーマルソアリン
グは全地形で実行可能であるが，発生位置の予測が困難である．そのため気流
の位置は，風速計やジャイロ等のセンサーを用いて機体の状況から間接的に推
測することになる． 
これらの滑翔方法は経験的な技術であることが多い．特にサーマルソアリン
グに関しては，理論的な裏付けが薄い滑翔方法である．効率的な利用に関して
は不明瞭な点が多いといえる． 
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Fig. 1.5 Typical updraft structure 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig. 1.6 Vertical velocity profiles of a typical updraft with increasing height 
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Fig. 1.7 Albatross dynamic soaring 
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1-4 研究目的 
前述した様に，鳥類は滑翔を多用することで長大な航続力を得ていることが
過去の研究から明らかとなっている．しかしながら既存の MAV 研究では滑翔の
効果的な利用よりも，羽ばたきの実現に重点が置かれてる傾向にある．しかし
前述の様に羽ばたきは再現の難易度は高く実用的ではないといえる．一方で滑
翔は，MAV に効果的に取り込むことで，容易にかつ確実に性能向上を果たすこ
とが可能である．そして実用化に一定の展望を与えることとなる．これらの点
を踏まえ，本研究では効率的な滑翔の検討と評価及び，省電力 MAV の実現性の
2 点に目的を定めた． 
前者の効果的な滑翔利用に関して，数ある滑翔の中で最も効果的であるのは
サーマルソアリングであると結論づけた．これは地形に囚われず利用できるた
めである．一方でサーマルは検知が難しく効率的に利用することが難しい．一
方鳥類は比較的効率よくサーマルを使用する[17]．この点を踏まえ，鳥類の滑翔
技術の解明を試みる．特に翼形態に着目し，上昇気流中における翼が及ぼす空
力的効果を既存の技術と比較することで，MAV が効果的に滑翔できるか検討す
る．また滑翔の実用性の評価なしには，MAV の滑翔利用の展望は開けない．そ
こで実際に航空機を用い飛行試験を実施することで，比較を基にした予測を検
証かつ評価し，実用的かどうか議論するところまでを目的とする． 
一方で，滑翔方法の改善・最適化により MAV の航続力と稼働時間がどの程度
の向上を見込むことができるか，つまり省電力化の見通しについて予測なしに
は，MAV には滑翔が効果的と断言できない．省電力化の検証プロセスは，MAV
実用化のステップを縮めることにつながる．そのため本研究の目的の 1 つに省
電力化 MAV の実現性を据える．  
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滑翔方法の検討は，上昇気流を模した縦型風洞を使用して，鳥類及び模型用
翼型周辺の流れの可視化を主軸に実施した．また滑翔の評価にはグライダーを
使用し，実際に飛行させることで行った．省電力化の可能性に関してもまた，
グライダーによる飛行試験結果を基に議論する． 
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第 2 章 実験装置及び実験方法 
 
2-1 鳥類翼の可視化実験 
2-1-1 実験概要 
 本研究の目的は効果的な滑翔の解明を目的としており，鳥類の翼形態にその
解答を求めた．ここで着目したのが，羽毛により生じる翼の縁の凹凸である．
低速飛行時の猛禽類は，主に翼端の羽毛を広げることで知られている(Fig.2.1 参
照)．これには低速下において揚力を稼ぐ効果があるとされている．一方で上昇
気流中でも同様の効果があるかは未解明である．またツバメの翼根付近 (以降，
次列風切羽) にも羽毛により凹凸が生じている (Fig.2.6 参照)．しかしツバメに
関しては凹凸がもたらす効果は不明である．鳥類の次列風切羽には，羽ばたき
及び滑翔時に飛行のための揚力を生み出すことで知られており，飛行の際に重
要な役割を果たしている [14]．そのため次列風切羽における凹凸には飛行を補
助する役割がある可能性が高いと考えられる． 
 上記の仮定を検証するため，気流中における羽毛の凹凸部の効果を解明する
ことを目的に可視化実験を行った． 
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Fig.2.1 Milvus migrans flight at low speed 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.2.2 Stuffed of swallow (Overhead view) 
 
次列風切羽 
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2-1-2 縦型風洞装置 
 上昇気流を再現するため，上向きに風を排出する縦型風洞を製作した． 
 Fig.2.3 に風洞装置全体図を，Fig.2.4 に風洞の概要を示す．また Table 2.1 に風
洞装置の各部寸法諸元を記す．この風洞は送風機にブロワー (日立製作所製：
POB-1004，Table-2.2 参照) を使用し，拡散部及び縮流部にはテーパーがついた
ブリキ製円筒を使用した．なお，ブロワーの最大入力周波数は 60Hz である．ま
た流路途中に整流部を設けてあり，アルミ製ハニカムと開口比約 0.57 のメッシ
ュを設置している．可視化部分にはアクリル製の円筒を使用している．風量は
インバータ (東芝製：VF-S3) により制御した．最大周波数時の風速は中心部で
2.17 m/s である． 
Fig.2.5 に周波数と風速変化の対応表を，縦型風洞装置の最大風速時における
出口部の風速分布を Fig.2.6 に示す．風速分布図は中心風速を基準とし，各点の
風速を割合で示している．図より風速は最大で約 10%の変動が生じることがわ
かる．風速分布は最大風速時に最もばらつきが激しくなった．このデータを基
に比較的風速変化が少ない点に試験片を設置し，可視化実験を行った． 
 なお風洞の上向き固定には，鋼鉄製三角フレームとアルミ板を用いている．
アルミ板を接合した三角フレームと地面をボルト固定し，そこにブロワーを上
向きに設置，流路を取り付けることで縦型風洞を実現した． 
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Fig.2.3 Vertical type wind tunnel 
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Fig.2.4 Overview of the vertical type wind tunnel 
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Table 2.1 Dimensions of Wind tunnel 
                                    [mm] 
] 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Table 2.2 Blower specification 
 
                                                               
                                                                                                                                                                     
  
Diffusion Area 
Inlet 85 
Outlet 400 
Length 450 
Taper Ratio 0.66 
Mesh and 
Honeycomb 
Diameter 400 
Length 5 
Mesh opening ratio 0.57 
Reduction Area 
Inlet 400 
Outlet 192 
Length 300 
Taper Ratio 0.59 
Test Section 
Diameter 192 
Length 45 
 Min       Max 
Capacity [m3/min] 6 7 
Pressure [mmAq] 90 135 
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Fig.2.5 Relation between frequency and wind speed 
 
 
 
 
 
 
  
 
 
  
  
  
 
Fig.2.6 Distribution of vertical wind tunnel at outlet  
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2-1-3 可視化実験 
 可視化実験には 2 通りの方法を用いた．1 つはスモークワイヤー法である．こ
の方法は油を塗布した金属線に電流を流し加熱，油が蒸発することで発生する
白煙を利用して流れを追跡する方法である．これにより流脈線を可視化するこ
とが可能である．もう 1 つはスモークジェネレータとレーザーシートを用いた
可視化方法 (以下，三次元法) である．この方法により流れの構造をより詳細に
観察した． 
スモークワイヤー法における可視化部の詳細を Fig.2.7 に示す．同実験では油
にパラフィン油を，金属線にはニッケル・チタン合金製の形状記憶ワイヤーを
用いている．このワイヤーは．アンプに接続している 2 本の銅線を介して，ア
クリル製円筒内部に設置した． 可視化時における電圧と電流の印加条件は，そ
れぞれ 9.9V，5.5A である．また白煙の強調にはハロゲンランプを使用している．
なおこのランプは可変抵抗に接続してあり，光量調節が可能な仕様となってい
る．可視化の記録には，高速現像撮影が可能であるハイスピードカメラ (Nac
製：MEMRECAM GX-1)を使用し，動画形式で記録した．また可視化に用いる試
験片は，アクリル製円筒の縁に固定した針金により吊るしている．上流と下流
の様子を子細に観察できるよう，形状記憶合金ワイヤーは試験片の上下流地点
に各 1 本設置している． 
三次元法における可視化部の詳細を Fig2.8 に示す．この場合では試験片の中
心に，スモークジェネレータ (日章電機製：SLN-200) より供給される白煙を当
て，レーザー発生装置()より照射したレーザーシートを通過する白煙を撮影する
ことによって，流れ構造の解明を試みている．撮影に使用した機器に関しては
スモークワイヤー法と同様である． 
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Fig.2.7 Test section details (Smoke wire method) 
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Fig.2.8 Test section details (Three-dimension method) 
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2-1-4 可視化用試験片 (鳥類翼) 
 鳥類の翼を参考に凹凸を再現した試験片 2 種 (Fig.2.9 及び 2.10 参照) と，凹
凸のない試験片の計 3 種を製作した．いずれの試験片も外径 100 mm の円形を基
に製作しており，凹凸がある場合は円に沿う形で配置している．試験片を円形
としたのは，端を均一に設けることで，矩形翼等の端に生じる翼端渦の抑制を
企図したためである． 
 2 種の鳥類翼の内，一方はタカの低速飛行時の写真を基に，寸法を縮小して再
現した(以降，タカ翼) ．凹凸の間隔は先端部で約 17 mm であり，羽毛部の長さ
は 28 mm である．残りの片方はツバメの滑空形態の剥製における，次列風切羽
の寸法を測定し製作した (以下，ツバメ翼)．こちらの凹凸間隔は先端部で約 4.0 
mm であり，羽毛部の長さは 10 mm である．なお凹凸のない試験片は円盤と呼
称する． 
 特に上記のタカ翼と円盤に関して，各試験片の投影面積の差異を考慮し，面
積を同一にしたモデルを別に製作した(Fig2.11-13 参照)．この場合におけるタカ
翼の寸法は Fig.2.11 に示したモデルでは，凹凸間隔約 17mm・羽毛部長さ 28mm
である．一方で Fig.2.12 のモデルは凹凸間隔約 8.5mm・羽毛部長さ 28mm であ
り，前者と比較して間隔が半分である．以降，各モデルは疎タカ翼，密タカ翼
と呼称する．円盤に関しては，Fig.2.13 に示したモデルの直径は 65mm である．
このとき各モデルの面積の差異は，円盤と比して±1%以内に収まるよう調整し
ている． 
 いずれのモデルにおいて，試験片の材質にはケント紙を使用している．選定
理由として，加工が容易であり，羽毛の様に薄さと適度な剛性を兼ね備えてい
ることが挙げられる． 
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Fig.2.9 Model of swallow wing 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.2.10 Model of hawk wing 
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Fig.2.11 Model of disk (D=65mm) 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.2.12 Model of hawk wing (Dense model)  
 
 
 
 
 
 
 
Fig.2.13 Model of hawk wing (Space model) 
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2-2 航空機用翼型の可視化実験 
2-2-1 実験概要 
 航空機に使用される翼型は，強い上昇気流下においては翼周りの流れが乱さ
れ，非常に不安定になる傾向にある．不安定な機体挙動は気流中での非効率な
飛行に繋がり，また機体各部の制御量も増加することから，電力消費の増加が
予期される．そのため上昇気流を効率よく利用するには，気流中の挙動を安定
させる必要がある．鳥類はこの点でも優れて飛行性能を示す，鳥類には羽毛が
備わっているが，この羽毛に生じる反り(キャンバー)や隙間が能動及び受動的に
変化することで，鳥類は強い気流中でも安定して飛行することができる．更に
は羽毛間に生じる隙間には揚力係数を向上させる効果があり，一種の高揚力装
置であることも判明している． 
 以上の点を踏まえ，航空機用翼型にスリットを設けて羽毛による隙間を疑似
的に再現することで，安定化や高揚力化等の効果を得ることができるかを検証
することを目的として，可視化実験を行う． 
 MAV には想定されるサイズと速度域故に，低レイノルズ数(以降 Re 数) 条件
(※)で安定した性能を発揮することができる翼型が使用される傾向にある．そこ
で本実験では断面に，翼型 Clark-Y を持つ試験片を使用する．この翼型は低 Re
数で安定した性能を発揮するため模型飛行機等によく使用される． 
 
(※)ここでの低 Re 数とは，Re<1.0×105 のことを指している． 
  通常の航空機における Re 数の領域は基本的に Re>1.0×106 であり，MAV
の Re 数条件は航空機の条件より相対的に低いといえる． 
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2-2-2 可視化用試験片 (航空機用翼型) 
 前述したように可視化実験に使用する試験片の翼型は Clark-Y (Fig.2.14 参照)
である．翼型の材質は PBS 樹脂であり，積層型 3D プリンター(MUTOH 製：
3D-printer CUBE-X Duo)を使用して製作した(Fig.2.15 参照)．なお試験片は中空
である．これは試験片を中実にした際に発生する歪みを，抑制するためである．
また出力した翼型にケント紙を巻き付けることで，試験片の翼幅を拡大してい
る．これは使用した 3D プリンターが，厚さ 10 mm 以上の積層物の造形には不
向きであったためである． 
製作した試験片は有スリットが3種，無スリットが1種の計4種である(Fig.2.16 
参照)．スリット部の面積はいずれも同一であり 20×40 mm である．一方でスリ
ット位置と個数は異なる．単一スリットの場合，それぞれ前縁から 10 mm，45mm
に位置する．一方，二重スリットの場合それぞれ前縁から 20mm と 50mm に位
置する．各試験片のスリット部以外の寸法は同一である．代表的な部位の寸法
は翼弦長 75mm，翼幅 60mm，最大翼厚 8.78mm となっている． 
なお，可視化方法は 2-1 で示した鳥類翼の可視化と同様の方法 (スモークワイ
ヤー法)と装置を用いるため，今節では詳細の記述を省略する． 
 
 
 
 
Fig.2.14 Airfoil of Clark-Y 
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Fig.2.15 3D-printing model  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.2.16 All 3D-printing model  
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2-3 グライダー飛行実験 
2-3-1 実験概要 
 1 章でも述べたように，実用化の評価なしには鳥類より得られた技術が実際に
有効か議論することができない．そのため飛行実験により実用化の評価を行う．
飛行実験には自作したグライダーを使用した．実際には MAV を製作しこれによ
り評価するのが理想であるが，飛行ログ取得に用いるセンサーの重量等を鑑み
た結果，製作が困難であると判断したためグライダーを用いた． 
このグライダーには 6 軸ジャイロセンサー及び 5 孔ピトー管，気圧センサー
を搭載しており，グライダー飛行時の姿勢及び風速状態の記録が可能である．
またセンサーとは別に正面，左右，上部の 4 方向から飛行状態を撮影した．こ
れはセンサー情報と映像の併用により，飛行実験の評価を行うことを意図とし
たためである． 
 本研究は効果的な滑翔利用の追究が目的であるため，上昇気流による滑翔の
評価が飛行実験の焦点となる．これを踏まえ，扇風機により模擬的な上昇気流
を再現した．扇風機は 3 台を三角形上に配置し，開口比 0.57 のメッシュを被せ
ることで流れの均一化を図っている．グライダーは扇風機設置地点より約 5m 後
方から射出した．なお，実験は南大沢キャンパスの体育館アリーナにて実施し
た．これは風等の外乱による飛行の攪乱を避けるためである． 
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2-3-2 使用グライダー 
 Table 2.3 に製作したグライダーの詳細を，全体像を Fig.2.17 に示す．このグラ
イダーは軽量化を目的に翼部以外はスタイロフォーム材で構成されている．翼
部は弾性保持及び軽量化のため桁材に竹を使用，翼表面はケント紙で覆ってい
る．また翼型には Clark-Y を使用した． 
 機体の先端部はセンサー収容部となっている(Fig.2.18 参照)．ここに全センサ
ーを収納しているが，数足測定用のピトー管は竹串にて機体前方に固定してい
る．またエアクッションによってセンサー保護している． 
 機体設計には既存のグライダーを参考にした．しかし水平及び垂直尾翼容積
は大きめにとっている． 
 
 
 
Table 2.3 Specifications of glider 
 
全長 [mm] 1300 翼テーパー比 0.52 
全幅 [mm] 1020 翼縦横比 9.6 
機体重量 [g] 226 揚抗比 12.7 
全機重量 [g] 299 水平尾翼容積 2.13 
限界積載容量 [g] 100 水平尾翼容積 0.027 
  中立安定 0.10 
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Fig.2.17 Glider overview  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.2.18 Sensor cargo space  
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2-3-3 飛行記録用センサー 
前述した様に飛行状態の記録のため，ジャイロセンサーMPU-6050 と 5 孔ピト
ー管(Fig.2.19 参照)，気圧センサーSCP-1000 を搭載し，これらセンサーをマイク
ロコンピュータ(以降マイコン) Arduino Pro Mini 328 により制御した．取得した
飛行記録は，Bluetooth ユニットを介して PC に送信し保存する構成となっている． 
Fig. 2.20 に装置全体の概要を示す．Fig 内の A 部には気圧センサーとマイコン
が，B 部にはジャイロセンサーと Bluetooth が設置されている．A 部であるが，5
個の気圧センサーが設置されている．これは 5 孔ピトー管の各孔と，シリコン
チューブにより接続されており，センサー間の差圧を基に風速・風向を測定す
る仕組みである．各センサーの検出間隔は，ジャイロが約 100ms，気圧センサー
が約 500ms である．そのため 1s 間にジャイロ 5 回，風速 1 回の構成で飛行状態
を測定した． 
Table2.4にジャイロセンサーの検定結果及び Fig.2.21にジャイロセンサーの座
標系を，Table 2.5 に気圧センサーの検定結果を示す．ジャイロセンサーにはロ
ーパスフィルタを適用し，精度向上を図っている．各センサーの精度は実用レ
ベルといえる． 
 
センサーとマイコンの稼働には Li-Po 電池を使用している．この電池は出力電
圧 3.7V，容量 130 mWh である．センサー及びマイコンの動作電圧は 3.3V であ
るため，昇降圧型 DC-DC コンバータにより降圧している．また Li-Po 電池は回
路構成上，両部に各 1つ設置してある．稼働時間は各部で異なり，A部が約 47 min，
B 部が 10 min である．なお装置全重量は 57.9g である． 
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Fig. 2.19 5-hole pitot tube 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.2.20 Flight data recorder 
 
Section A 
Section B 
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Table 2.4 Accuracy of the gyro sensor  
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                  y 
                                 x 
 
Fig.2.21 Coordinate of gyro sensor 
 
 
 
Table 2.5 Accuracy of the pressure sensor 
 
 
 
 
 
 
標準偏差 X 軸周り y 軸周り z 軸周り 
補正なし σ  [deg] 0.240 0.260 83.874 
補正あり 
σ  [deg] 0.047 0.043 0.907 
2σ [deg] 0.095 0.085 1.814 
センサー番号 1 2 3 4 5 
σ  [Pa] 2.77 1.35 1.34 1.47 1.40 
2σ [Pa] 5.52 2.71 2.68 2.95 2.80 
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第 3 章 実験結果と考察 
 
3-1 鳥類翼の可視化実験結果 
3-1-1 円盤の空力特性 
 Fig.3.1 に試験片の設置及び撮影位置の概要を示す．試験片は，ワイヤーから
15mm 程度はみ出る位置に設置している．風速 0.35m/s の場合における可視化結
果を Fig.3.2 と 3.3 に示す． 
Fig.3.2 より円盤の縁を通過した流体は，渦 (Fig.3.2 内 赤丸参照) による影響
を受け蛇行することがわかる．この渦は上昇すると共に規模が拡大しすること
が Fig.3.3 で観察できる (Fig.3.3 内 赤丸参照)．なお 3 番目の画像では，追跡し
た渦は画像端に到達したため途切れており，中心に存在する渦は次に発生した
別の渦である．同図より，渦は円盤後方で発生していることがわかる．これに
加え，円盤上部ではスモークの滞留が発生している．この滞留部には若干の循
環が生じているが，滞留の解消には至っていない．滞留と渦の発生点を鑑みる
と，可視化された渦は翼端渦ではなく，剥離渦に性質が近いと考えられる． 
流速が上昇すると渦の形成は一層激しくなる．Fig.3.4 に流速約 1.0m/s 時の可
視化結果を示す．低速時と比較すると渦の規模は小さいものの，発生間隔が狭
まっており流線の蛇行間隔と頻度が増加している．また流速の増加に伴い，滞
留部の循環速度が増している．このため剥離渦とは別に，円盤内に大きな渦を
生じることになる．Fig.3.5 に循環の様子を示す．Fig 内の赤丸及び青丸部の濃い
スモークを追尾すると，滞留部は時計周りに循環することがわかる． 
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Fig.3.1. Sample position in test section from the top (disk) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.3.2 Flow visualization around the disk (V=0.35 m/s) 
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Fig.3.3 Vortex growth (V=0.35 m/s) 
  
Vortex 
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Fig.3.4 Vortex line (V=1.0 m/s) 
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Fig.3.5 Vortex of inside wing (V=1.0m/s) 
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3-1-2 ツバメ翼の空力特性 
 Fig.3.6 に試験片の設置及び撮影位置の概要を示す．ツバメ翼も円盤時と同様
に設置しており，試験片がワイヤーから 15mm 程度はみ出ている．可視化結果
を Fig.3.7-9 に示す．なお，Fig3.7 は風速約 0.35m/s における結果であり，Fig.3.8
及び 3.9 は風速約 1.0m/s 時の可視化結果である． 
 円盤と同様にツバメ翼の縁を通過した流体は，下流部で発生する剥離渦 (赤丸
参照) の影響を受け蛇行する．蛇行の規模は円盤と比較するとほとんど変化はな
い．これは滞留部の形成と循環に関しても同様である．流速が増加した場合の
流れの変化形態は円盤の時と同様である，速度増加に合わせて渦間隔が狭まり
うねりが激しくなる(Fig3.8 -3.9 参照)．そのため滞留部の循環もまた促進される．
しかしながら変化の状態を円盤と比較すると，ツバメ翼は渦の間隔が若干狭ま
りうねりが減少している．そのため縁の間隔には，渦をある程度抑制する効果
があると考えられる． 
 ツバメ翼で最も注目すべき点は，翼外縁部における流線の形状である．Fig3.10
及び 3.11 に流線が最も明瞭に撮影された可視化結果を示す．なお可視化時の流
速はそれぞれ 0.35m/s，1.0m/s である．試験片とワイヤーの位置関係は Fig3.6 の
通りであり，羽毛間の隙間がワイヤー上を通過している形になる．しかし流線
の軌跡は円盤の場合とほぼ同様であり，凹凸の隙間を通過する流線が全く見ら
れない．これは流速を増加した場合も同様である．これらのことは凹凸間隔が
狭い場合，直線として扱うことができることを意味する． 
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Fig.3.6 Sample position in test section from the top (swallow) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.3.7 Flow visualization around the swallow wing (V=0.35 m/s) 
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Fig.3.8 Vortex line (V=1.0 m/s) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.3.9 Flow visualization around the swallow wing (V=0.35 m/s) 
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Fig.3.10 Clear visualization around the swallow wing (V=0.35 m/s) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.3.11 Clear visualization around the swallow wing (V=1.0 m/s) 
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3-1-3 タカ翼の空力特性 ① 
 Fig.3.12 に試験片の設置及び撮影位置の概要を示す．タカ翼の場合も他の試験
片と同様，試験片がワイヤーから 15mm 程度はみ出るように設置した．風速
0.35m/s の場合における最も明瞭な可視化結果を Fig.3.13 に示す．これをみると
間隔が広い場合だと流線は翼内，つまり間隔を通過することがわかる．またこ
の点では剥離渦の発生は認められず，流線にうねりは生じていない．一方で滞
留はわずかながら認めることができる (赤丸 参照)．しかしながら，流速が上昇
した場合はこの通りではない．Fig.3.14 と 3.15 に流速 1.0m/s 時の可視化結果を
示す．Fig.3.14 より下流部の流線において激しいうねりを確認することができる．
このうねりもまた他の試験片と同様，剥離渦によるものであると Fig.3.15 より推
測できる．Fig.3.15 中の赤丸部が剥離渦と考えられるものである．Fig.3.16 に赤
丸部の拡大図を示す．この物体は上流部から生じた流線とは離れた位置に発生
している．既存の結果を参照すると，流線のうねりはいずれも近傍に発生した
渦によるものと考えられる．そのためタカ翼の場合では渦は直接流線に影響し
ていない可能性が高い．一方で渦と流線間には隙間が存在していることから，
この隙間を通過した流体を通じて，可視化された流線が間接的な影響を受けた
可能性がある．事実 Fig.3.15 を参照すると，ある程度発達した渦と流線のうねり
は連動していると考えられ (Fig.3.17 参照) ，間接影響説に一定の説得力を与え
ている．Fig.3.17 より，発生する渦の規模及び頻度は円盤に劣るといえる． 
 以上より低速域においては渦の影響を受けないが，流速の上昇とともに剥離
渦が多数発生し，翼周りの流れに影響を与えるといえる．しかし円盤よりは流
れの変化は少ない． 
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Fig.3.12 Sample position in test section from the top (hawk) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.3.13 Clear visualization around the hawk wing (V=1.0 m/s) 
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Fig.3.14 Flow visualization around the hawk wing (V=1.0 m/s) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.3.15 Vortex line (V=1.0 m/s) 
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Fig.3.16 Vortex details (V=1.0 m/s) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.3.17 Vortex and Stream line (V=1.0 m/s) 
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3-1-4  タカ翼の空力特性 ② 
 翼内部に生じる滞留部について，スモークワイヤー法では限定的な観察しか
できない．そこで三次元法を用いてより詳細な観察を行った．結果を
Fig.3.18-3.23 に示す． 
 各モデルは面積がほぼ同一であり，幾何平均翼弦 (次節参照) も計算上は同様
である．しかしながら円盤とタカ翼を比較すると，タカ翼のほうが滞留部の大
きさが小さいことから，平均翼弦が変化していると考えられる．しかしながら
翼弦の変化幅は小さく，これによる空力的な影響は少ないと考えられる． 
 次に滞留部の循環に関して，タカ翼の方が比較的低速であることが，可視化
映像のフレーム間の変位測定より明らかとなった．このことに加え，タカ翼で
は循環の規模・形状の変化が少ないこともまた映像より明確となった．Fig.3.21
に疎タカ翼の可視化画像を示す．この図では渦構造が明確ではないが，動画で
非常に明瞭に確認できる．この場合，循環部に生じる渦は左右同時に発生して
おり，双極渦と類似した様態を示す(Fig 中 赤丸参照)．密タカ翼の場合も滞留部
の循環は同様の傾向にある．一方で循環速度に関しては，わずかながらの上昇
が見られた．一方で円盤の場合だと滞留部の循環が速いことに加え，規模と形
状が不規則に変化している(Fig.3.22-23 参照)．この場合，循環は左右交互に成長
と解消を繰り返しており，その交代周期は不規則であり約 0.15～0.40 秒である． 
 以上に示した各試験片の気流中の流れ傾向は，流速が上昇した場合でも同様
である．これらの結果を踏まえると，タカ翼の様な隙間が生じる翼の場合は上
昇流中において，渦の規模を抑制しかつ形状を整える効果，つまり乱流等抑制
による流れの安定化機能があると推察される． 
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Fig.3.18 Flow visualization around the Disk (V=1.0 m/s)  
 
 
 
 
 
 
 
Fig.3.19 Flow visualization around the "Dense" hawk wing (V=1.0 m/s)  
 
 
 
 
 
 
 
Fig.3.20 Flow visualization around the "Space" hawk wing  (V=1.0 m/s) 
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52 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.3.21 Voltex around the "Space" hawk wing (V=1.0 m/s) 
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Fig.3.22 Voltex around the disk (Right position , V=1.0 m/s) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.3.23 oltex around the disk (Left position , V=1.0 m/s) 
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3-1-5 鳥類翼の評価と考察 
 上昇気流中に置かれた円盤には，その縁を通過した流体に剥離渦が生じるこ
とがわかった．そしてこの渦は上面の滞留に循環を促していると考えられる．
翼上面に循環が生じることは，2 通りの可視化結果より明らかである．上昇気流
を実際に飛行する場合は，下方向からだけでなく飛行方向からも流速が生じる．
そのため滞留の循環により生じる渦は，飛行中には後方に延ばされると考えら
れ，その結果翼端渦と同様の効果が発生する可能性が高い． 
 この点を鑑みると，タカ翼は線形の縁より優秀な効果を発揮するといえる．
タカ翼のような間隔の広い翼は空気を透過する効果があり，翼上面における流
体の滞留を解消する役割がある．これは流速増加時も同様であり，渦の発生規
模と頻度は円盤と比して小さく，渦を抑制する効果があるといえる．このため
滞留の循環は相対的に遅めであり，翼端渦の形成を阻害することとなる．翼端
渦は有害抵抗であり，飛行性能を低下させる要因の一つである．タカ翼には翼
端渦を阻害する機能があることは既知 [14] であるが，上昇気流中においても同
様の役割を果たすことが，本実験より明らかとなった． 
 一方でツバメ翼の様な間隔の狭い翼の場合，円盤と似た空力特性を示すこと
が明らかとなった．しかしながら，こちらもまた渦の発生を円盤より若干軽減
する効果がある．この翼の最大の特性は流体の通過軌道であり，その軌道は円
盤の場合と大差ない．このことは幾何平均翼弦 (※1) あるいは空力平均翼弦 
(※2) の概念を導入すると，比較的簡単に説明することができる．つまり凹凸の
間隔が狭いことから，実質的な翼弦長は円盤と大差なく，流体の軌道が円盤と
ほぼ同様となるといえる．これにより翼弦長の減少は最小限に抑えることが可
能である．ツバメ翼の各特性を総合すると羽毛による凹凸には，翼弦長の減少
を抑制した上で，渦の形成をわずかであるが阻害する効果があるといえる． 
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 ツバメ翼における凹凸の配置方向を鑑みると，渦の形成阻害とこれに伴う滞
留部の循環の減少は，翼上部の流速を減少させ揚力低下につながる可能性があ
る．一方で羽毛の振動を抑制する効果がある可能性もある．カルマン渦による
円柱の振動等，渦の発生によって振動が誘起されることは周知の事実である．
推測ではあるが，羽毛部にも同様の渦により振動が誘起される可能性が高い． 
両者を検討すると，渦及び滞留循環の抑制効果は限定的であることと，実際の
飛行における流速とその方向より，渦阻害が揚力に及ぼす影響は微小であると
考えられる．片や振動に関しては，羽毛の様な軽量・柔軟素材は容易に変形に
反応することから，振動の抑制は安定飛行の実現に重要な役割を果たす． 
 以上の結果及び考察により，羽毛によって鳥類の翼に発生する凹凸は上昇気
流中において，その配置方向に応じて適切な効果が発揮され，いずれも飛行性
能の向上に貢献していると考えられる． 
 (※1) 幾何平均翼弦 
   翼弦を，翼面積を翼幅で除したものとする考え．この翼弦は平面形の幾 
      何学要素のみで決定されており，空力的要素は考慮されない． 
 (※2) 空力平均翼弦について 
   空力的要素を考慮して求めた翼弦のこと． 
   安定性を論じるに当たり重要な指標となる．  [23] 
 
 本実験では，断面形状が均一かつ円形であることから，幾何平均翼弦の概 
念を取り入れることが可能である．外形寸法は同一であるから翼幅は一定とみ
なすことができる．よって翼弦は面積により変化し，凹凸の間隔が重要となる． 
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3-2 航空機用翼型の可視化実験結果 
3-2-1 スリット無し 
 Fig.3.24 に試験片の設置及び撮影位置の概要を示す．なおこの図は俯瞰視点で
ある．試験片はワイヤーが翼弦全てをカバーするように設置してある． 
Fig.3.25-27に可視化結果を示す．示した画像はいずれも流速約 0.35 m/s，1.0 m/s，
1.7m/s における可視化結果である． 
 Fig.3.25 より，前縁付近に剥離渦が生じていることがわかる．流速が増した
Fig.3.26 では剥離渦の列形成を確認することができる．更に流速が増した場合は，
煙が拡散するため渦の確認が困難であるが，経時的に観察すると他と同様に渦
列が生じることがわかる．一方でいずれの場合も後縁付近では剥離渦は認めら
れない． 
下流側に設置したワイヤーの様子より，翼の上面では逆流域が発生しており，
上面部は負圧であることいえる．またこれにより，滞留部の形成も認められる．
そしてこの滞留部はいずれの場合においても，前縁付近に集中する傾向にある．
逆流域は流速が増加するにつれ，拡大する傾向にある． 
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Fig.3.24 Sample position in test section from the top (Clark-Y) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.3.25 Flow visualization around Clark-Y (V=0.35 m/s) 
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Fig.3.26 Flow visualization around Clark-Y (V=1.0 m/s) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.3.27 Flow visualization around Clark-Y (V=1.7m/s) 
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3-2-2 スリット有り ① 
 前縁から約10mmの位置にスリット (Fig中 オレンジ枠) を設けた場合の可視
化結果を示す．Fig.3.28 に試験片の設置及び撮影位置の概要を示す．試験片の取
り付け位置はスリットなしと同様である．Fig.3.29-31 に可視化結果を示す．示し
た画像の流速は，いずれも約 0.35 m/s，1.0 m/s，1.7m/s である． 
 Fig.3.29 より前縁及び後縁付近に剥離渦の発生を認めることができる．後縁付
近にはスリットはなく，通常の翼型と同一なことから，後縁における剥離渦は
通常時も確認できると予想される．また画像より，低速時においても上昇気流
はスリットを貫通し翼上面に至ることがわかる．この条件で滞留は発生するも
のの逆流域は確認できない．また滞留部はあまり撹拌されない． 
 流速が上昇すると，スリットを通過した流れに渦が発生することが Fig.3.24
より明白である．この渦はスリットの縁に沿って発生しており，発生位置と渦
の回転方向より剥離渦であると考えるられる．渦は連続して発生しており，渦
列を形成している．滞留域は前縁部に確認することができる．一方後部では滞
留を確認できない．これは後縁部とスリット後部の剥離渦により，循環が誘起
されるためと考えられる．このことは前部の滞留域でも発生しており，後部ほ
どではないが循環が生じている．流速 1.7m/s 時にはこの傾向がより顕著に確認
できる．Fig3.31 内の大きな赤丸部分では，翼前縁及びスリット前部で発生した
剥離渦が，滞留を大規模に撹拌している．その結果，前部の滞留は解消されて
いる． 
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Fig.3.28 Sample position in test section from the top (Clark-Y) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.3.29 Flow visualization around Clark-Y  
(Slit position=10mm, V=0.35m/s) 
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Fig.3.30 Flow visualization around Clark-Y  
(Slit position=10mm, V=1.0m/s) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.3.31 Flow visualization around Clark-Y  
(Slit position=10mm, V=1.7m/s) 
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3-2-3 スリット有り ② 
 前縁から約45mmの位置にスリット (Fig内 オレンジ枠) を設けた場合の可視
化結果を示す．Fig.3.32 に試験片の設置及び撮影位置の概要を示す．Fig.3.33-36
に可視化結果を示す．示した画像の流速は，Fig.3.33 が約 0.35 m/s であり，Fig.3.34
が 1.0 m/s，Fig.3.35 と 3.36 が 1.7m/s である． 
 Fig.3.23 を参照すると，この場合もスリットを通じ翼上面に流れが透過した結
果，スリットの縁で剥離渦が発生していることが認められる．また剥離渦は翼
前縁及び後縁付近でも発生している．更に同図より，低速時には滞留がスリッ
トより前の翼状面全域に発生する事がわかる．一方流速の上昇により滞留域が
解消することが Fig.3.24-35 より明らかである．滞留の解消は，いずれも剥離渦
による循環に起因していると考えられる．事実，Fig.3.35-36 のスモークの様子か
らスリットより前方の領域では，流れ方向が変化していることがわかる． 
Fig.3.36 より流れ方向を見ると，前縁近傍では画像左方向に流れるのに対し，後
縁近傍では右方向に流れている． スリットなしの状態と比較すると，スリット
によって生じる剥離渦によって翼状面の循環が誘起されていることは明らかで
ある． 
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Fig.3.32 Sample position in test section from the top (Clark-Y) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.3.33 Flow visualization around Clark-Y  
(Slit position=45mm, V=0.35m/s) 
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Fig.3.34 Flow visualization around Clark-Y  
(Slit position=45mm, V=1.0m/s) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.3.35 Flow visualization around Clark-Y  
(Slit position=45mm, V=1.7m/s) 
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Fig.3.36 Flow visualization around Clark-Y  
(Slit position=45mm, V=1.7m/s) 
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3-2-4 スリット有り ③ 
 前縁から約 20 mm 及び 50 mm の位置にスリット (Fig 内 オレンジ枠) を設け
た場合の可視化結果を示す．また Fig.3.37 に試験片の設置概要図を示す． 
 可視化結果を Fig.3.38-40に示す．この時の流速はそれぞれ約 0.35m/s，1.0 m/s ，
1.7 m/s である．Fig3.38 を参照すると滞留が，翼前縁及び後縁付近，スリット間
の計 3 箇所に点在することが確認できる．また Fig.3.33 より翼の前・後縁及び各
スリットの縁付近に剥離渦が発生していることがわかる．流速が 1.0m/s 以下の
場合，剥離渦が滞留部に及ぼす影響は限定的であり，滞留の解消は発生しない．
一方 Fig.3.40 を参照すると，流速 1.7m/s では剥離渦が非常に激しく発生し，滞
留部に速い循環 (Fig.3.40 中 赤丸参照) を引き起こす．しかしながら滞留は解消
せず，非常に激しい渦と化す．この渦は非常に不安定であり，大きさと回転方
向が常に変化する．これにより翼上面の気流は非常に不安定な状態となり，圧
力の変動が激しいことが予想される． 
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Fig.3.37 Sample position in test section from the top (Clark-Y) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.3.38 Flow visualization around Clark-Y  
(Slit position=20 and 50mm, V=0.35m/s) 
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Fig.3.39 Flow visualization around Clark-Y  
(Slit position=20 and 50mm, V=1.0m/s) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.3.40 Flow visualization around Clark-Y  
(Slit position=20 and 50mm, V=1.7m/s) 
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3-2-5 気流による各翼の振動 
 気流によって各翼がお度のように振動するか，縦型風洞を用いて実験した．
翼の重心位置に棒を通し，この棒を利用して試験片を吊るして，試験片に生じ
る前後振動を映像により検証した． 
 その結果，二重スリットが設置された翼の振動が最も顕著であることがわか
った．また単一スリットを持つ翼は通常翼と比較すると，振動が小さいことが
わかる．一方でスリットの位置によって，振動の振れ幅位置が異なることもわ
かった． 
 前縁から 10mm にスリットがある場合，翼は負の迎角方向に傾く．また前縁
から 45mm 位置にスリットがある場合は，良くは正の迎角方向に傾く傾向にあ
る．これは翼面積の減少に伴い，気流による反作用モーメントの作用点が変動
したことが原因であると考えられる． 
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3-2-6 航空機用翼型におけるスリットの評価と考察 
 上縦型風洞を用いた，航空機用翼型 Clark-Y の実験結果を総括すると，前縁及
び後縁付近にスリットを設置した場合，翼の振動を抑制し安定性を向上させる
効果があると言える．これは 3-2-5 節で述べた，翼に生じる振動の結果より明ら
かである．一方で二重スリットでは以上の効果は得ることができない．これに
は翼状上面お気流が密接に関係していると考えられる． 
 二重スリットの可視化結果を参照すると，スモークの滞留が 3 箇所に発生し
ており，流速の増加に伴い激しく循環する．しかしながら各スリット及び翼の
前縁・後縁部を通過する流線に妨害され，この滞留は激しく循環した場合でも
解消が困難である．その結果，翼上面の流れは不規則な状態に置かれ，不安定
な圧力変動が発生することになる．これにより翼の安定性を損なうこととなる
と考えられる．翼縁付近に単一スリットがある場合は，二重スリットの様な不
安定現象は発生しない．これは剥離渦による滞留部の循環と解消が適切なバラ
ンスを維持した状態で行われるためである． 
 またスリットには剥離を抑制する効果があるといえる．翼上面の剥離は，後
縁を起点として発生する．そして，剥離は成長とともに前方に移動する．スリ
ットを設けた場合，剥離渦は後縁より前方に発生する．そのため剥離渦は翼状
面の流体に循環を与えることが可視化実験より明らかである．この点を踏まえ
ると，スリットは翼途中で上面の流体に速度を与えることができると考えられ，
その結果剥離を抑制することができる．剥離の発生点を鑑みると，剥離抑制に
は，前縁付近より後縁付近のスリットの方が効果的であると言える． 
 鳥類は次列風切羽の後部を変形させ，剥離を抑制する効果がある．そのため
スリットは，この羽毛の効果と同様の機能があるといえ，一種の高揚力装置と
考えることができる． 
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3-3 グライダー飛行実験の結果 
鳥類翼と Clark-Y の可視化実験を通じて，翼端の凹凸とスリットは上昇流中に
おいて，飛行性能を向上させる効果があることがわかった．この技術を応用す
ることで概念的には，MAV の性能向上を図ることが可能といえる． 
しかしながら翼の凹凸は，実用性について疑問が残る点が多い．翼後部に凹
凸が存在する場合は振動抑制が主と考えられる．そのため薄翼を採用しない限
りこの恩恵を受けることができず，効果は限定的といえる．また翼端部の凹凸
に関しては，ウイングレット等の既存の技術で代替可能である．生産性を考慮
するとウイングレットの方が優れているといえ，凹凸の優位性は薄い． 
一方でスリットに関しては，実用性がある可能性がある．一般にフラップ等
の高揚力装置は，未使用時にはデッドウェイトとなり，使用に際しても制御が
必須なことから電力の消費が発生する．1 章でも述べたように，性能の優れた
MAV の実現には軽量化と省電力化が重要といえる．この点から，MAV には高揚
力装置の必要性は薄いといえる．しかし上昇流等を利用して滑空する場合はこ
の限りではない．この場合，旋回半径と上昇率により滑空効率が決定されるこ
とから，翼面過重の適切な管理が欠かせない．高揚力装置にはこの翼面過重を
調整する役割があることから，滑翔時には必要性が増す装置である．本研究よ
り，翼内のスリットは高揚力装置と同様の効果を果たすことが明らかとなった．
そして，スリットは余分な重量を消費せず，制御も安易であり MAV 向けの装備
であるといえる． 
 
これを受けて，スリットの実用性を評価するためグライダーにスリットを設
け飛行実験を行った．実験概要と方法，使用装置は 2 章に示す通りである． 
なおスリットは左翼の翼根付近のみに配置している(Fig.3.41 参照)． 
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Fig3.42 に設置したジャイロセンサーの向きと，その時の座標系の状態を示す．
センサーの配置状態から，座標系各軸周りにおける回転にはそれぞれ x 軸：ヨ
ー，y 軸：ピッチ，z 軸：ロール が該当する． 
Fig.3.43 にスリットが閉じた状態で気流を通過した場合における，各軸周りの
角度の時間変化を示す．この結果はグライダーの左翼周辺のみを上昇気流に突
入させた時の記録である．この条件では，グライダーは約 11.0s (赤破線付近) で
発射し，11.5s 付近で気流に突入し約 0.7s 後に離脱している(黒破線区間)．ここ
で Fig3.43 を参照すると，ピッチが増大しており気流の影響を受け上昇してとい
える．またヨーも増大しており，同時にロールが減少していることから，気流
による反作用で左翼が持ち上げられた結果，気流の外に機体が逸れた可能性が
高いといえる． 
Fig.3.44 にスリットが開いた状態で気流を通過した際の，各種数値の変化を示
す．この条件では，グライダーを Fig 中の 6.0s 付近で発射している．その後 7s
周辺で気流に突入しており，約 0.5s 経過後気流を脱している．Fig.3.44 より，気
流中において強いロール変化が発生していることがわかる．またピッチも増大
していることから気流中の機体は，上昇しつつ反時計回りにロールしたといえ
る．このロールの増加は気流突入前には発生しておらず，スリットは気流中で
のみ飛行軌道に影響を及ぼすことが可能である．つまりスリットは，フラップ
と同様の効果を果たすことで，翼面積減少に伴う揚力の低下を抑えることがで
きる上，気流中では機体の旋回への反応動作を向上させることも可能である． 
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Fig.3.41 Position of slit in glider wing 
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Fig.3.42 Position of gyro sensor and coordinate 
 
 
 
  
Yaw 
Pitch 
x 
y 
z 
Roll 
75 
-120
-100
-80
-60
-40
-20
0
20
5 5.5 6 6.5 7 7.5 8 8.5 9
A
n
g
le
[d
eg
]
Time [s]
x angle
y angle
z angle
-120
-100
-80
-60
-40
-20
0
20
10 11 12 13 14
A
n
g
le
 [
d
eg
]
Time [s]
x angle
y angle
z angle
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Fig.3.43 Each axis angle (Slit close) 
 
 
 
 
 
 
 
 
  
 
 
Fig.3.44 Each axis angle (Slit open) 
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3-4 省電力化 MAV の展望 
1 章で述べたように上昇気流による滑翔は，気流突入後の動作応答速度が速い
ほど，気流を効率的に利用できる．そのためグライダーや UAV 等は滑翔時に高
精度センサーを用いることで，不可視である気流を素早く発見し，効率の良い
旋回を実行している．しかし 3-3 に示した飛行実験の結果より，翼に単純なスリ
ットを設けるだけで，機体の気流への反応動作を向上することが可能であるこ
とを発見した．これにより高精度なセンサーの搭載をある程度抑制することが
できる． 
更にはフラップ等の一部の動翼も削減することができる．動翼の制御に使用
されるモータは，ペイロードと電力の占有率が高い傾向にある．スリット展開
時などで複雑な動作を伴わないことから，他の動翼機構のモータなどを流用す
ることができる．また場合によっては，気流利用等により動力なしで開閉する
ことが可能であり，消費電力の低減を達成する． 
以上のことから，MAV の省電力はセンサーや動翼等の代替により達成するこ
とができると考えられ，この代替にはスリットを利用することができるといえ
る． 
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第 4 章 結言 
  
本研究では MAV の軽量化と省電力化の実現のため，滑翔の効率的利用を目的
とし，鳥類の翼にその知見を求めた． 
 縦型風洞を用いた可視化実験により，鳥類の翼の凹凸が気流に及ぼす影響を
明らかにした．実験よりタカが属す猛禽類の特長である翼端の羽毛の展開は，
上昇気流中においても翼端渦を抑制する効果があることが明らかとなった． 
またツバメの次列風切羽に生じる凹凸は，気流による羽毛の振動を抑制する可
能性が高いことがわかった．更には Clark-Y にスリットを設け，その空力特性を
検証した結果，気流中における安定性の向上効果があることが明らかとなった．
またスリットは鳥類の羽毛と同様で，高揚力装置の役割を果たすことが明らか
となった． 
 スリットの実用性の検討のためグライダーを用いた実験を行った結果，上昇
気流を効果的に利用する機能があることがわかった．スリットの利用により，
MAV の一部機構の削減や代替が可能であることが予想され，MAV の軽量化と省
電力化の実現に貢献することが可能であることが明らかとなった． 
 
  
78 
・参考文献 
 
[1] Matthias Heutger, Senior Vice President Strategy, Unmanned Aerial Vehicle In 
Logistics A DHL perspective on implications and use cases for the logistics industry , 
DHL Customer Solutions & Innovation, (2014) 
 
[2] 鈴木智，中澤大輔，野波健蔵，田原誠，クォータニオンフィードバックによ
る小型電動ヘリコプタの姿勢制御，日本機械学会論文集(C 編) 76 巻 761 号，
(2010) 
 
[3] Gabriel M. Hoffmann, Steven L. Waslander, Quadrotor Helicopter Trajectory 
Tracking Control, IFAC-PapersOnline Volume 28, 73-78, (2015) 
 
[4] AUVSI : Association for Unmanned Vehicle Systems International, The Economic 
Impact Of   Unmanned Aircraft Systens Integration In The United States , (2013) 
 
[5] Stephan Ross, Narek Melik-Barkhudarov, Kumar Shaurya Shankar et al, Learning 
monocular reactive UAV control in cluttered natural environments, Proceedings - IEEE 
International Conference on Robotics and Automation, Article number 6630809, 
1765-1772, (2013) 
 
[6] Vijay Kumar, Nathan Michael, pportunities and challenges with autonomous micro 
aerial vehicles, Springer Tracts in Advanced Robotics, Volume 100, 41-58 (2017) 
 
[7] Mikhail Predtechenskiy, Alexander Bezrodny, Oleg Bobrenok et al, SWCNT vs 
MWCNT and nanofibers. Applications in lithium-ion batteries and transparent 
conductive films, NSTI: Advanced Materials - TechConnect Briefs 2015, volume1, 
115-117, (2015) 
 
[8] Mao Sun, Jian Tang, Unsteady aerodynamic force generation by a model fruit fly 
wing in flapping motion, Journal of Experimental Biology, Volume 205, 55-70, (2001) 
79 
 
[9] Liang Zhao, Qingfeng Huang, Xinyan Deng, Aerodynamic effects of flexibility in 
flapping wings, Journal of the Royal Society Interface, Volume 7, 485-497, (2009) 
 
[10] Kevin Y. Ma, Pakpong Chirarattananon, Sawyer B. Fuller et al, Controlled Flight 
of a Biologically Inspired, Insect-Scale Robot, Science, Volume 340, 603-607, (2013) 
 
[11] Mohd Firdaus Bin Abas, Azmin Shakrine Bin Mohd Rafie, Hamid Bin Yusoff et al. 
Flapping wing micro-aerial-vehicle: Kinematics, membranes, and flapping mechanisms 
of ornithopter and insect flight, Chinese Journal of Aeronautics ,Volume 29, 1159-1177, 
(2016) 
 
[12] Sanjay P. Sane, The aerodynamics of insect flight, The Journal of Experimental 
Biology 206, 4191-4208, (2003) 
 
[13] 樋口広芳 編, 日本のタカ学 生態と保全, 東京大学出版, (2013) 
 
[14] フランク・B.ギル, 鳥類学, 新樹社, (2009) 
 
[15] Anders Hedenström, Gabriel Norevik, Kajsa Warfvinge et al. Annual 10-Month 
Aerial Life Phase in the Common Swift Apus apus, Current Biology 26, 3066-3070, 
(2016) 
 
[16] Zsuzsa Ákos1, Máté Nagy1, Severin Leven et al, Thermal soaring flight of 
birds and UAVs, Bioinspiration & Biomimetics, Volume5, Issue 4, (2010) 
 
[17] Bret W. Tobalske, Kenneth P. Dial, Flight kinematics of black-billed magpies and 
pigeons over a wide range of speeds, Journal of Experimental Biology, Volume 
199,263-280 , (1999) 
 
80 
[18] Graham K. Taylor, Kate V. Reynolds, Adrian L. R. Thomas, Soaring energetics and 
glide performancein a moving atmosphere, Philosophical Transactions B, (2016) 
 
[19] Bret W. Tobalske, Tyson L. Hedrick, Andrew A. Biewener, Wing kinematics of 
avian flight across speeds, JOURNAL OF AVIAN BIOLOGY 34, 177-184, (2003) 
 
[20] Michael J. Allen, Updraft Model for Development of Autonomous Soaring 
Uninhabited Air Vehicles, 44th AIAA Aerospace Sciences Meeting and Exhibit, (2006) 
 
[21] I.D.Cowling, S.Willcox, Y.Patel et al, Increasing persistence of UAVs and MAVs 
through thermal soaring, The Aeronautical Journal, Volume 113, 479-489, (2009) 
 
[22] Philip L. Richardson, How do albatrosses fly around the world without flapping 
their wings?, Progress In Oceanography 88, 46-58, (2011)  
 
[23] 牧野光雄, 航空力学の基礎 (第 3 板), 産業図書, (2012) 
 
 
  
81 
・謝辞 
 本研究を進めるに辺り，首都大学東京 理工学研究科 機械工学専攻 水沼
博教授には，常に懇切丁寧にご指導を頂き誠に感謝致しますと共に厚く御礼申
し上げます．また多くの助言を下さった小原弘道准教授並びに，小方聡准教授
にも感謝致しますと共に厚く御礼申し上げます， 
 本研究を進めるに当たり，下笠賢二先生，園村光弘さん，流体工学研究室の
皆様には多大な協力を頂きました．心より感謝の意を評します． 
 最後に，電子機器の製作に関して多大な貢献を果たしたシステムデザイン学
科 航空宇宙コース 所属の外間立洋氏に厚く御礼申し上げます． 
 
 
 
 
 
